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1. OBJETIVO DEL PROYECTO 
El objetivo de este proyecto es diseñar, mediante un código comercial (Matlab y 
Simulink), un simulador de vuelo para helicóptero, a partir de las ecuaciones 




La realización de este proyecto se justifica a partir de las ventajas que 
proporciona disponer de un simulador de vuelo, pudiéndose diferenciar entre dos 
principales tipos de ventajas: la reducción de costes y la reducción de riesgo. 
Estas ventajas afectan principalmente a dos ámbitos: el ámbito de aprendizaje y 
el ámbito de diseño. Es fácil ver la ventaja que supone disponer de simuladores 
de vuelo en el ámbito de aprendizaje, por ejemplo en el entrenamiento de 
pilotos, puesto que con un simulador los pilotos pueden familiarizarse con el 
comportamiento en vuelo de una aeronave, por una parte sin sufrir riesgo de 
accidentes y por otra parte sin riesgo de dañar ninguna aeronave, y por tanto 
disminuyendo costes. Por lo que respecta al ámbito de diseño, la ventaja de 
disponer de un simulador radica en que éste permitiría prever qué respuesta 
tendría el helicóptero real mientras aún se encuentra en fase de diseño, de 
manera que permitiría determinar si sería necesario efectuar cambios en el 
diseño de la aeronave antes de construirla. Esto permitiría evitar los costes que 
supone tener que realizar cambios una vez la aeronave está construida, y a la 
vez reduciría el riesgo de accidente al hacer pruebas en vuelo, puesto que 
posibles errores ya se habrían detectado y corregido anteriormente durante la 
etapa de diseño.  
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3. ALCANCE DEL PROYECTO 
El presente proyecto contempla las siguientes tareas dentro de su alcance: 
 Implementación de un modelo mediante Matlab, concretamente Simulink, 
para simular el movimiento de un helicóptero, a partir de las ecuaciones 
linealizadas de la mecánica del vuelo. 
 Implementación de un hardware externo que permita proporcionar los inputs 
de entrada al modelo en Simulink, simulando así los mandos de control en 
un helicóptero real. 
 Validación del modelo implementado a partir de un estudio del sistema en 
lazo abierto. Ello comporta tanto validación de las ecuaciones del 
movimiento del programa como la validación del correcto funcionamiento del 
joystick que proporciona los inputs de entrada. 
 Estudio de la estabilidad dinámica del sistema. 
 Representación visual de los instrumentos de vuelo y entorno tridimensional 




4. ESTADO DEL ARTE 
La evolución de la informática en los últimos años ha permitido el desarrollo de 
distintos simuladores de vuelo, que han sido creados con distintos programas y 
poseen distintas finalidades: algunos tienen una finalidad comercial; en cambio 
otros son gratuitos puesto que no han sido creados con un fin comercial sino con 
el objetivo de facilitar el aprendizaje. 
A continuación se trata sobre tres simuladores, que han sido seleccionados por 
su relevancia de entre todo el abanico de simuladores del que se dispone hoy en 
día. 
4.1. Microsoft Flight Simulator 
Microsoft Flight Simulator probablemente es el simulador de vuelo más conocido 
y extendido. Creado por Microsoft en el año 1982 con fines comerciales, fue el 
primer simulador de vuelo de alcance a nivel de usuario, habiéndose 
desarrollado desde entonces hasta trece versiones distintas del programa.  
Flight Simulator permite simular el 
vuelo de todo tipo de aviones y 
helicópteros reales, siendo lo que 
más destacan de este programa el 
gran realismo que ofrece la 
representación gráfica, tanto de la 
aeronave como del entorno que la 
rodea, y la amplia variedad de 
aeronaves y entornos disponibles, 








Fig. 1 - Imagen extraída de Flight Simulator. 
Fig. 2 - Imagen extraída de Flight Simulator. 
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4.2. Flight Gear 
Flight Gear constituye el software de simulación gratuito más extendido. Es un 
simulador multiplataforma que fue creado con el fin de poder ser configurable a 
gusto del usuario y poder dar así 
al usuario más libertad de la que 
proporcionan los simuladores 
comerciales. Además presenta la 
ventaja de que al ser software 
libre, no queda escondido cómo 
es su funcionamiento interno, lo 
cual lo hace muy adecuado para 
el aprendizaje. 
Si bien a nivel gráfico, aunque es 
muy bueno no está tan 
perfeccionado como en los simuladores comerciales, el modelo físico del vuelo y 
el realismo de los controles es tan bueno como en estos. 
Flight Gear está creado en código OpenGL, que al ser extensible hace posible 
que programas como Simulink (el programa utilizado en el diseño de este 
simulador) puedan interactuar con éste.  
4.3. Helisim 
Helisim es un simulador exclusivamente para helicópteros llevado a cabo por la 
Universidad de Aalborg, en Dinamarca, para estudiar el diseño de helicópteros 
autónomos. Este simulador está diseñado en su totalidad en Simulink, lo cual 
hace que el programa sea editable y configurable por el usuario. 
 
  
Fig. 3 - Imagen extraída de Flight Gear. 
Fig. 4 - Imagen extraída de Helisim. 
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5. INTRODUCCIÓN AL HELICÓPTERO 
Un helicóptero es una aeronave que utiliza un rotor como medio para conseguir 
tanto la sustentación como la tracción necesaria, ya sea para moverse 
longitudinalmente hacia delante o hacia atrás, lateralmente, hacia arriba, o hacia 
abajo. 
Un helicóptero es una aeronave con más maniobrabilidad y con más 
posibilidades de movimiento que un avión, pero también es una aeronave más 
compleja, con un alto acoplamiento entre los movimientos lateral y longitudinal. 
Además presenta una naturaleza inestable, como se verá al analizar más 
adelante los modos naturales.  
A continuación se verán los distintos tipos que existen de helicóptero, los 
principios de vuelo, el sistema de control y las actuaciones de esta aeronave con 
el fin de resumir su funcionamiento.  
5.1. Tipos de helicóptero 
Atendiendo a la configuración y al  tipo de rotor pueden realizarse dos primeras 
clasificaciones generales de los helicópteros. 
En función de la configuración del rotor, lo más habitual es el helicóptero con 
configuración convencional, que consta de un rotor principal horizontal y un rotor 
de cola anti-par vertical. No obstante hay otras configuraciones, como la 
configuración tándem, consistente en dos rotores principales situados uno 
delante del otro, o la configuración lateral, con un rotor al lado del otro (en ambos 
casos los rotores deben girar en sentidos opuestos para llevar a cabo así la 
función que realiza el rotor anti-par en la configuración convencional). También 
hay helicópteros con rotores coaxiales, y helicópteros con rotores cruzados 
(rotores cuyas áreas barridas intersecan). También está el sistema NOTAR (No 
Tail Rotor, Sin rotor de cola), que es una variante de la configuración 
convencional en la que el rotor de cola se reemplaza por una superficie ranurada 
que expulsa aire, creando así la fuerza generadora del momento anti-par. 
Por lo que respecta al tipo de rotor, éste puede presentar distintas maneras de 
permitir los movimientos de batimiento, arrastre y ángulo de paso, con el fin de 
eliminar los momentos que ejercen las cargas aerodinámicas en el encaste de 
las palas y evitar así que se transmitan al buje y al resto del helicóptero. 
Principalmente el rotor puede ser: 
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 Rotor balanceante (en inglés, teetering): el rotor balanceante consiste 
en dos palas articuladas en su eje, que se balancean unidas respecto a 
esta articulación.   
 Rotor articulado: el rotor articulado está provisto de articulaciones y 
cojinetes que permiten el movimiento de las palas en los tres grados de 
libertad. 
 Rotor semirrígido (en inglés, hingeless): el rotor semirrígido permite los 















Como se verá más adelante, el tipo de rotor tiene efecto en los modos propios 
del helicóptero. 
5.2. Principios de vuelo de un helicóptero 
En un avión se puede distinguir claramente entre la fuente de tracción o fuerza 
horizontal (motores) y la de sustentación o fuerza vertical (alas); pero esto no 
ocurre en el caso de un helicóptero, puesto que el rotor principal es el encargado 
de generar ambas fuerzas. Para explicar cómo funciona se supondrá que se 
Fig. 5 - (a) Rotor balanceante; (b) rotor 
articulado; (c) rotor semirrígido. Ref. [1]. 
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trata de un helicóptero con configuración convencional, que es lo más habitual y 
el caso que se diseña en este proyecto. 
El rotor principal ha de ser capaz de generar únicamente fuerza vertical en el 
caso de que se trate de vuelo vertical de ascenso o descenso; o una fuerza 
inclinada que pueda descomponerse en vertical y horizontal para generar 
también avance o desplazamiento lateral. Todo esto se consigue cambiando el 
ángulo de paso de las palas del rotor. Actuando sobre el control de colectivo del 
rotor principal se aplica el mismo ángulo de ataque a todas las palas y se 
controla el movimiento vertical. Actuando sobre el control de paso cíclico se 
generan ángulos de ataque diferentes y se dota al rotor de inclinación, 
permitiendo movimiento en dirección de avance y/o lateral. 
Al actuar sobre los controles, se actúa sobre la parte estacionaria del rotor. La 
manera más frecuente de transmitir el movimiento a las palas es a través de un 
plato basculante. Un plato basculante está formado por dos platos: uno fijo y uno 
rotatorio. El plato fijo está montado sobre el mástil del rotor principal y puede 
moverse verticalmente o de forma inclinada al recibir mediante tres barras las 
órdenes de los controles de colectivo o cíclico respectivamente. El plato giratorio 
se encuentra apoyado sobre el plato estacionario mediante cojinetes, de manera 
que se inclina de la misma forma que lo hace el plato fijo, y además puede rotar 
junto con el mástil. A la vez, está conectado a las palas mediante unas barras 
que transmiten el movimiento del plato a las palas, variando el ángulo de paso 
de éstas.  
 
Fig. 6 - Plato oscilante. Ref. [1]. 
Debido a la variación periódica de la fuerza, existe un desfase entre el punto de 
aplicación del mando y el punto en que se aprecia su efecto de forma más 
exagerada. Este desfase es de aproximadamente 90º en el sentido de giro del 
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rotor; es decir, la variación de las fuerzas derivadas de la aplicación del control 
de paso cíclico aparece aproximadamente 90º después de haber aplicado el 
cambio de ángulo de paso. Por tanto el control de paso cíclico se aplica 
aproximadamente 90º respecto de la dirección de inclinación que se quiera 
conseguir. 
Por otro lado está el rotor de cola.  Además de ser el sistema más común de 
compensación del par de reacción que genera el rotor principal en el fuselaje, 
también constituye el control sobre el eje de guiñada. Generalmente está dotado 
exclusivamente de paso colectivo, de manera que el ángulo de paso se modifica 
mediante los pedales (o por sistema de piloto automático, si se dispone de él). 
5.3. Sistema de control y mandos 
Un helicóptero consta de cuatro controles independientes: 
 Palanca de paso colectivo 
Es la responsable del desplazamiento vertical del helicóptero, 
aumentando o disminuyendo la sustentación del rotor principal.  
Al subir o bajar la palanca se aumenta o disminuye, respectivamente, el 
ángulo de paso de todas las palas del rotor por igual.  
Fig. 7 – Desfase entre aplicación de la fuerza y deflexión máxima. Ref. [5]. 
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La palanca de paso colectivo se encuentra a la izquierda del piloto. En el 
extremo de la palanca de paso colectivo suele encontrarse el mando de 
gases, que se usa de forma combinada con la palanca de paso colectivo. 
 Palanca de paso cíclico 
Es la responsable de proporcionar el desplazamiento longitudinal y lateral 
del helicóptero. Para ello la palanca se empuja en la dirección y sentido 
en el que se desea el vuelo, de manera que se inclina el plano de 
rotación del disco del rotor en el sentido de vuelo deseado. 
 Pedales 
Los pedales proporcionan guiñada o control direccional, actuando sobre 
el empuje del rotor de cola o del dispositivo anti-par correspondiente en 
cada caso. 
Se pisa el pedal correspondiente a la dirección en la que se quiera 
realizar el movimiento de guiñada.  
 Mando de gases 
Con el mando de gases se controla la potencia del motor.  
En helicópteros de pistón el mando de gases se controla por el piloto, 
pero en helicópteros de turbina se controla mediante un mecanismo 
regulador que permite mantener constante la velocidad angular del rotor 
al modificar el paso colectivo. Así, al elevar la palanca de paso colectivo 
se aumenta automáticamente la potencia del motor, con el objetivo de 











5.4. Actuaciones del helicóptero 
A continuación se exponen dos modelos que permiten estudiar el 
comportamiento aerodinámico del rotor de un helicóptero: la Teoría de Cantidad 
de Movimiento y la Teoría del Elemento de Pala. 
5.4.1. Teoría de Cantidad de Movimiento 
La Teoría de Cantidad de Movimiento parte de un volumen de control alrededor 
del rotor principal y del planteamiento de las siguientes hipótesis:   
 Movimiento unidimensional 
 Movimiento casi-estacionario 
 Fluido incompresible 
 Fluido no viscoso 
 No hay rotación de la estela 
 Velocidad inducida uniforme 
 Ecuaciones en ejes ligados al 
plano del rotor 
 No hay ninguna fuerza externa 
aplicada sobre el volumen de 
control 
A continuación se plantean conservación de masa, conservación de cantidad de 
movimiento y ecuación de la energía para vuelo axial ascendente. Para ello, hay 
que tener en cuenta que el volumen de control empieza en el infinito aguas 
arriba, y se extiende hacia abajo, en la dirección de z positiva. El fluido se 
acelera a medida que se acerca al plano del rotor. A la salida del rotor, el fluido 
tiene una velocidad que es la suma de la velocidad de ascenso y la velocidad 
inducida por el rotor   ; mientras que a la salida del volumen de control la 
velocidad del fluido es la suma de la velocidad de ascenso y la velocidad 
inducida aguas abajo del rotor    , cuyo valor a priori es desconocido. Se obtiene 
lo siguiente: 
De la conservación de masa: 
∮  ̅    ̅     
       
⇒    ̇      (     )           (      ) (   ) 
Fig. 8 - Volumen de control en vuelo axial ascendente. 
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De la conservación de cantidad de movimiento: 
De la ecuación de la energía: 
Donde    es la potencia ideal. Además de la expresión obtenida al plantear la 
ecuación de la energía, existe una expresión alternativa para la potencia ideal, 
que surge de expresar dicha potencia como producto de la tracción por la 
velocidad en el plano del disco: 
De la igualación de las dos ecuaciones anteriores para la potencia ideal se 
obtiene que        . Sustituyendo el valor de     en las expresiones anteriores 
se obtiene lo siguiente para vuelo axial ascendente: 
Las expresiones particularizadas para vuelo a punto fijo son las siguientes: 
Si se lleva a cabo el mismo procedimiento para el caso general de vuelo en 
avance, se llega a los siguientes resultados, donde    es la componente de la 
velocidad de vuelo tangente al plano del rotor: 
 ̅  ∮ ( ̅    ̅ )  ̅   
       
⇒    
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Puede verse que a partir de las expresiones de vuelo de avance pueden 
obtenerse las expresiones concretas para  vuelo axial y vuelo a punto fijo, 
imponiendo       en el caso de vuelo axial y          en el caso de vuelo a 
punto fijo.  Por tanto estos dos últimos casos son casos particulares del vuelo en 
avance. 
No obstante, la Teoría de Cantidad de Movimiento presenta restricciones de 
aplicabilidad cuando se trata de vuelo axial descendente, pudiéndose aplicar 
únicamente cuando se cumpla la condición        . Matemáticamente se 
puede entender que esta limitación ocurre porque, de no ser así, cuando 
        entraría aire en el volumen de control por la superficie inferior; al llegar 
al rotor la velocidad del fluido se invertiría y no saldría por la superficie superior. 
Para entender qué es lo que ocurre en realidad, a continuación se muestra una 
clasificación de los distintos estados en que se puede encontrar el rotor en vuelo 
axial. 
5.4.1.1. Estados del rotor 
Se considera que el rotor de un helicóptero que se encuentra en vuelo axial 
puede encontrarse en cuatro situaciones distintas; la primera corresponde a 
vuelo ascendente, y las otras tres a vuelo descendente: 
 Operación normal: Vuelo ascendente o vuelo a punto fijo (    ). En 
este estado el fluido es altamente periódico y los vórtices de punta de 
pala están libres de perturbaciones significantes, de manera que los 
vórtices siguen suaves trayectorias helicoidales bien definidas. Un 
helicóptero puede operar sin complicaciones en este estado, y al estar la 
estela bien definida puede aplicarse la Teoría de Cantidad de 
Movimiento.  
 Anillos turbillonarios: Vuelo descendente (        ). Se produce a 
velocidades de descenso bajas. Los vórtices de punta de pala se 
aproximan hacia el rotor y hacia el exterior de las palas; conforme más 
aumenta la velocidad de descenso más se aproximan los vórtices al 
plano del rotor, donde los vórtices adoptan forma de anillos turbillonarios 
y generan una situación no estacionaria y aperiódica, que provoca la 
aparición de cargas y fuertes vibraciones en el rotor y dificultades para 
pilotar. Algunos vórtices pueden desprenderse y viajar aguas abajo. En 
este estado es imposible distinguir una superficie que defina claramente 
       
   (     )√  
  (     )  (    ) 
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la estela, motivo por el cual la Teoría de Cantidad de Movimiento no es 
aplicable, y ha de ser reemplazada por estudios empíricos. 
 Estela turbulenta: Vuelo descendente (           ). Se produce a 
velocidades de descenso más elevadas que en el caso anterior. En este 
estado la estela es todavía más turbulenta y aperiódica, con lo cual sigue 
sin ser posible distinguir la estela y aplicar la Teoría de Cantidad de 
Movimiento. En su lugar se utilizan modelos empíricos. 
 Molinete frenante: Vuelo descendente (       ). Se produce a 
velocidades de descenso elevadas, cuando gracias a la alta velocidad 
todos los vórtices han sido arrastrados aguas abajo y la estela ha vuelto a 
quedar bien definida. En este estado el flujo vuelve a ser periódico y la 
Teoría de Cantidad de Movimiento, aplicable. 
A continuación se muestran en forma ilustrada los distintos estados del rotor 
recién comentados. Puede verse que en la ilustración aparece representado, 
además, el estado de autorrotación. La autorrotación se produce entre los 
estados de anillos turbillonarios y estela turbulenta, y constituye un régimen de 
funcionamiento en el que la rotación del rotor es mantenida sin ser necesaria la 
aplicación de un par motor. Esto ocurre gracias a que la pérdida de energía 
potencial durante el descenso proporciona la energía necesaria para mantener la 
velocidad de rotación. Este régimen de vuelo es fundamental para recuperar la 
condición de vuelo seguro en situaciones de emergencia debidas a la pérdida de 










Fig. 9 - Estados del rotor. Ref. [1]. 
28 
 
5.4.2. Teoría del Elemento de Pala 
La Teoría del Elemento de Pala se centra en el estudio de un elemento 
diferencial de pala, para el cual se pueden calcular los diferenciales de fuerzas 
correspondientes. Integrando posteriormente sobre toda la pala se pueden 











Esta teoría se sustenta en las siguientes hipótesis: 
 Cada sección es independiente; es decir, ningún elemento se ve afectado por 
lo que haya a cada lado. 
 La velocidad inducida se tiene en cuenta como modificadora del ángulo de 
ataque de cada sección. 
 El término de velocidad radial   , aunque no es nulo ni en vuelo axial ni en 
vuelo de avance, es despreciable. 
 Se supone que la velocidad normal    es mucho menor que la velocidad 
tangencial   . Esto no es cierto en las secciones cerca de la raíz de pala, 
pero puede llevarse a cabo la hipótesis ya que las secciones de raíz de pala, 
en el caso de que existan, contribuyen poco por proximidad al eje. 
 La sustentación es mucho mayor que la resistencia. 
 Se trabaja en la zona lineal del coeficiente de sustentación. 
Fig. 10 - Elemento de pala. Ref. [3]. 
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En el caso de vuelo axial, las variables dependen exclusivamente de la posición 
radial. En un caso general de vuelo de avance, cada pala ve una velocidad 
diferente; es decir, además de depender de la posición radial, las variables 
también dependen de la posición azimutal ( ).  
 
Atendiendo a todas las hipótesis anteriores, se tiene lo siguiente para el caso 





Ángulo de torsión geométrica:     (   ) 
Ángulo de ataque inducido:  
 
  (   )                     (    ) 
  ( )                   (    ) 
  (   )                           (    ) 
 (   )   √  
    
    
    (   ) (    ) 
 (   )       (
  ( )
  (   )
) (    ) 
Fig. 11 - Velocidades tangencial y radial, y fuerzas lateral y longitudinal en función de 
la posición azimutal. Ref. [6]. 
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Ángulo de ataque: 
Coeficiente de velocidad normal: 
Coeficiente de velocidad tangencial: 
Diferencial de sustentación: 
Diferencial de resistencia: 
Diferencial de tracción: 
Diferencial de fuerza tangencial: 
Diferencial de fuerza longitudinal: 
Diferencial de fuerza lateral: 
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6. MECÁNICA DEL VUELO 
En los siguientes apartados se detallarán las ecuaciones que definen el 
movimiento del helicóptero, las cuales permiten determinar las velocidades 
lineales y angulares de la aeronave en función de las variables de control de las 
que dispone el piloto. 
  Velocidad en el eje    
  Velocidad en el eje    
  Velocidad en el eje    
  Velocidad angular alrededor del eje    
  Velocidad angular alrededor del eje     
  Velocidad angular alrededor del eje    
Tabla 1 - Velocidades lineales y angulares en ejes cuerpo. 
   Control de paso colectivo del rotor principal 
    Control de paso cíclico longitudinal 
    Control de paso cíclico lateral 
    Control de paso colectivo del rotor de cola 
Tabla 2 - Variables de control. 
En el apéndice 1 se describen con detalle los distintos tipos de ejes que se 
utilizarán en este capítulo. 
6.1. Ecuaciones dinámicas 
Las ecuaciones dinámicas que describen el movimiento del helicóptero en ejes 
cuerpo (para consultas sobre el tipo de ejes véase el apéndice 1) consisten en 
tres ecuaciones de fuerzas (X,Y,Z), y en tres ecuaciones de momentos (L,M,N): 
 ̇   (     )  
 
 
       (   ) 
 ̇   (     )  
 
 
           (   ) 
 ̇   (     )  
 
 
           (   ) 
    ̇  (       )      ( ̇    )    (   ) 
    ̇  (       )      ( 
    )    (   ) 
    ̇  (       )      ( ̇    )    (   ) 
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En las tres expresiones de momentos intervienen tanto los momentos de inercia 
(           ) como el producto de inercia respecto del plano de simetría del 
helicóptero (   ). 
Como puede observarse, las ecuaciones dinámicas recién mostradas permiten 
encontrar las velocidades lineales y angulares del avión, siempre que se 
conozcan los valores de fuerzas, momentos y ángulos de Euler. 
6.2. Ecuaciones cinemáticas 
Las ecuaciones cinemáticas son las que permiten relacionar los ángulos de Euler 
(y sus derivadas) con las velocidades angulares. Las ecuaciones cinemáticas 
pueden ser directas (de forma que queda aislada la velocidad angular) o 
inversas (quedan aisladas las derivadas de los ángulos de Euler). 
Ecuaciones cinemáticas directas: 
Ecuaciones cinemáticas inversas: 
Tal y como se ha implementado el sistema dinámico, las ecuaciones que 
resultaban más prácticas y por tanto, las que se han utilizado, han sido las 
relaciones inversas. 
Además de las expresiones anteriores, se requerirán las siguientes relaciones 
para expresar la velocidad del helicóptero en ejes tierra: 
   ̇   ̇      (   ) 
   ̇       ̇          (   ) 
    ̇       ̇          (   ) 
 ̇                        (    ) 
 ̇              (    ) 
 ̇                      (    ) 
 ̇             (                     )   (                     )
       
(    ) 
 ̇             (                     )   (                     )
       
(    ) 
 ̇   (     )                            (    ) 
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Donde los términos                       representan las componentes de la 
velocidad del viento en ejes tierra.    
6.3. Linealización de las ecuaciones 
Linealizar las ecuaciones permite estudiar el movimiento del helicóptero de una 
manera más sencilla. Las ecuaciones linealizadas se obtienen partiendo de las 
ecuaciones dinámicas y cinemáticas y aplicando la teoría de pequeñas 
perturbaciones alrededor de una condición de referencia. 
La teoría de pequeñas perturbaciones consiste en suponer que el valor que 
presenta cada variable es la suma del valor de dicha variable en condición de 
referencia más una pequeña perturbación: 
        
Nótese que el subíndice e hace referencia a condición de referencia. 
Para linealizar las ecuaciones se parte de las ecuaciones no linealizadas y se 
sustituye cada una de las variables por la variable en condición de referencia 
más el incremento; se reescriben las ecuaciones y se eliminan los términos de 
orden mayor a uno, que se desprecian. Así, el producto de dos variables 
quedaría de la siguiente forma: 
    (     )  (     )                    
Nótese que el término       se ha despreciado por ser de orden mayor a uno. 
Para saber qué variables presentan valor nulo en condición de referencia es 
necesario comprender en qué estado se encuentra el helicóptero inicialmente. 
En el diseño del simulador que se ha llevado a cabo el helicóptero se encuentra 
inicialmente en vuelo de avance, estacionario, recto y nivelado: 
 
 
Fig. 12 - Equilibrio en condición de referencia. Vistas: (a) lateral, (b) superior, y (c) frontal. Ref. [1]. 
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Bajo la suposición de vuelo estacionario, recto y nivelado, las variables 
linealizadas quedan de la siguiente manera: 
                                  
                                  
                               
Tabla 3 - Variables linealizadas (I). 
 ̇    ̇  ̇    ̇  ̇    ̇ 
 ̇    ̇  ̇    ̇  ̇    ̇ 
 ̇    ̇  ̇    ̇  ̇    ̇ 
Tabla 4 - Variables linealizadas (II). 
Donde por ser vuelo estacionario: 
 ̇   ̇   ̇   ̇   ̇   ̇   ̇   ̇   ̇    
Y por ser vuelo recto: 
                       
A partir de las condiciones iniciales anteriores se obtienen las ecuaciones 
linealizadas que se muestran a continuación. Para seguir el procedimiento con 
detalle, en el apéndice 2 se realiza paso a paso la linealización de cada una de 
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Cabe destacar que en las dos expresiones linealizadas para los momentos L y N 
intervienen tanto  ̇ como  ̇. Resulta de interés combinar estas expresiones y 
generar unas expresiones nuevas, de manera que con las nuevas expresiones 
los momentos en una dirección sólo dependan de la velocidad angular  ̇, y en la 
otra sólo de la velocidad angular  ̇. Esto se consigue realizando la siguiente 
definición: 
Así pues con esta nueva nomenclatura quedan las siguientes ecuaciones 
linealizadas para los momentos L y N: 
Nótese que el realizar este cambio ha supuesto que ahora los momentos     y 
    hayan quedado con unidades de velocidad angular; lo que equivale a decir 
que están normalizados con los momentos de inercia. 
6.4. Linealización de las cargas aerodinámicas 
En esta sección se procede a linealizar las cargas aerodinámicas que aparecen 
en las ecuaciones dinámicas y cinemáticas linealizadas. Para ello, se procede a 
desarrollar fuerzas y momentos en forma de serie de Taylor entorno de la 
condición de referencia. En un caso general, fuerzas y momentos dependen de 
las variables de vuelo, las derivadas de las variables de vuelo y las variables de 
control. Para el caso de la fuerza en dirección longitudinal queda de la siguiente 
manera: 
     
  
  
   
 
 
   
   
     
  
  
     
  
  
     
  
  
     
  
  
    
                                                              
Para movimientos pequeños, los términos lineales normalmente son dominantes 
y se pueden despreciar los términos de orden mayor. Entonces la aproximación 
puede ser escrita de la forma: 
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Donde a                 se las conoce con el nombre de derivadas de 
estabilidad, y representan la sensibilidad que tiene la fuerza o momento a 
perturbaciones en cada una de las variables aerodinámicas y de control. 
Las cargas aerodinámicas linealizadas, particularizadas para la condición de 
referencia, quedan de la siguiente forma: 
Siendo las cargas de control para el problema acoplado las siguientes: 
Las derivadas de estabilidad utilizadas, extraídas de la bibliografía, están 
normalizadas por la masa del helicóptero en el caso de las fuerzas y por los 
productos de inercia en el caso de los momentos. Así pues, presentan las 
unidades expuestas en la tabla 5. 
Nótese que al estar las derivadas de estabilidad normalizadas con la masa o los 
productos de inercia, los incrementos de fuerzas y momentos expuestos en este 
apartado (que son los que se utilizarán en adelante) equivalen a los incrementos 
de fuerzas y momentos del apartado 6.3. divididos entre la masa del helicóptero 
y los productos de inercia, respectivamente. Es decir, que se produce el 
siguiente cambio: 
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Los incrementos     y     no sufren ningún cambio, puesto que como se ha 
dicho anteriormente por su propia definición ya estaban normalizados. 
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Tabla 5 - Unidades de las derivadas de estabilidad. 
Los valores de las derivadas de estabilidad dependen del helicóptero en cuestión 
y de las condiciones de referencia. La bibliografía proporciona el valor de todas 
las derivadas de estabilidad para la condición de vuelo estacionario, recto y 
nivelado a nivel del mar, en función de la velocidad. Las derivadas están 
tabuladas de veinte en veinte nudos y entre medio se considera que la evolución 





Fig. 13 - Derivadas de estabilidad longitudinales. Ref. [1]. 
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6.5. Sistema matricial linealizado 
Después de haber linealizado las ecuaciones, éstas se pueden presentar en 
forma matricial de la siguiente manera: 
Donde  ⃗ es el vector de estado,  ⃗⃗( ) es el vector de control,  ⃗( ) es el vector de 
perturbaciones atmosféricas;   es la matriz de estado, y   es la matriz de 
control. 
Los vectores de estado y de control contienen, respectivamente, las variables de 
estado y de control; y en el caso del problema acoplado son: 
 ⃗  *               + 
 ⃗⃗  *              + 
Plantear el problema en forma matricial permite, además de determinar el 
movimiento del helicóptero, resolver el problema de equilibrado y encontrar los 
modos propios de las ecuaciones. 
A continuación se presenta el sistema matricial en forma extendida. Primero se 
muestra el sistema matricial para el problema acoplado. Posteriormente se 
presentan los sistemas para los problemas desacoplados longitudinal y lateral, 
los cuales surgen de realizar la hipótesis de que las fuerzas y momentos 
longitudinales sólo dependen de las variables longitudinales, y las fuerzas y 
momentos laterales sólo dependen de las variables laterales (esto se traduce en 
despreciar las derivadas de estabilidad cruzadas). Esta hipótesis no es muy 
realista, ya que el sistema de un helicóptero presenta un fuerte acoplamiento 
entre movimientos longitudinal y lateral; sin embargo dicha hipótesis es de 
utilidad porque simplifica el problema y permite obtener resultados válidos que se 
verán más adelante. Para acabar esta sección se hace una introducción a los 
modos propios que presenta un helicóptero. 
Se recuerda que las ecuaciones de las matrices están normalizadas y que ése 
es el motivo por el cual en las matrices no aparecen ni la masa ni las inercias 
que sí aparecían en las ecuaciones obtenidas en el apartado 6.3. 
 ⃗̇    ⃗    ⃗⃗( )   ⃗( ) (    ) 
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6.5.1. Sistema acoplado 
Sistema:    ⃗̇    ⃗    ⃗⃗( )   ⃗( ) 
Vector de estado:   ⃗  *               + 
Vector de control:    ⃗⃗  *              + 
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6.5.2. Sistema desacoplado: longitudinal 
Sistema:    ⃗̇    ⃗    ⃗⃗( )   ⃗( ) 
Vector de estado:   ⃗  *       + 
Vector de control:    ⃗⃗  *       + 





                
                     
       










       
       






6.5.3. Sistema desacoplado: lateral 
Sistema:    ⃗̇    ⃗    ⃗⃗( )   ⃗( ) 
Vector de estado:   ⃗  *       + 
Vector de control:    ⃗⃗  *       + 






                    
  
   
    
 
             
  
   













        
    
     
 
  
    









La estabilidad estudia el comportamiento dinámico del helicóptero cuando es 
separado de una posición de equilibrio mediante pequeñas perturbaciones. 
Según la respuesta que presente el helicóptero ante una perturbación, ésta 
puede ser: 
 Dinámicamente estable: Cuando después de la perturbación el 
movimiento del helicóptero es convergente y acaba volviendo a la 
condición de equilibrio inicial. 
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 Dinámicamente inestable: Cuando después de la perturbación el 
movimiento del helicóptero se aleja cada vez más de la condición de 
equilibrio inicial. 
 Dinámicamente neutro: Cuando después de la perturbación el 
helicóptero se queda con amplitud constante, es decir, en la posición 
adoptada al recibir la perturbación. 
El análisis de estabilidad se obtiene mediante la linealización del sistema de 
ecuaciones y analizando el problema de autovalores. Para ello se parte de 
plantear el sistema siguiente, correspondiente a la dinámica del helicóptero en su 
movimiento libre de excitaciones exteriores: 
Los autovalores,  , son las frecuencias propias del helicóptero y se obtienen de 
la forma: 
Cada autovalor tiene un autovector o modo propio asociado. Los autovectores, 
  , cumplen la relación: 
Los modos propios permiten conocer en qué cantidad afecta cada grado de 
libertad a cada condición de vuelo. Para pequeñas perturbaciones respecto una 
posición de equilibrio el movimiento del helicóptero es el resultado de una 
combinación de modos propios, cada uno caracterizado por su frecuencia propia, 
amortiguamiento y forma. 
En función de los autovalores, se clasifican los modos propios de la siguiente 
manera: 
 Si   (  )   : El modo es neutro. 
 Si   (  )   : El modo es estable 
 Si   (  )   : El modo es inestable 
 Si   (  )     El modo es oscilatorio (en este caso a cada modo le 
corresponden dos autovalores, que son complejos conjugados). 
 ⃗̇     ⃗    (    ) 
|    |    (    ) 
          (    ) 
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En función del helicóptero, concretamente del tipo de rotor, y en función de la 
configuración de vuelo (vuelo de avance o vuelo a punto fijo) los modos propios 
que presenta el helicóptero pueden variar. También pueden aparecer diferencias 
en los modos al considerar o no acoplamiento entre los movimientos longitudinal 
y lateral. No obstante, a continuación se expone una clasificación general de los 
modos que suelen aparecer, distinguiendo entre modos longitudinales y modos 
laterales: 
6.5.4.1. Modos propios longitudinales 
En vuelo de avance un helicóptero presenta los siguientes modos propios 
longitudinales: 
 Modo de velocidad vertical: Se corresponde con un autovalor real y 
representa una convergencia rápida en el movimiento vertical. Suele 
estar desacoplado de la velocidad longitudinal y la de cabeceo. 
 Modo de velocidad en avance o convergencia en cabeceo: Se 
corresponde con un autovalor real, y representa una convergencia muy 
rápida en velocidad de avance. Habitualmente presenta acoplamiento 
con la velocidad y el ángulo de cabeceo. 
 Modo fugoide o de oscilación en cabeceo: Proviene de una pareja de  
autovalores complejos conjugados, y su estabilidad depende de la 
condición de vuelo. Es de dinámica lenta y presenta acoplamiento con la 
velocidad de avance. 
En vuelo a punto fijo los modos longitudinales son los siguientes: 
 Modo de velocidad vertical: Movimiento convergente vertical debido a 
una ráfaga vertical. Suele estar desacoplado del resto de grados de 
libertad longitudinales (es decir, su autovector suele ser [0,1,0,0]). 
Fig. 14 - De izquierda a derecha: modo oscilatorio estable, neutro, e inestable. 
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 Modo de velocidad de avance o convergencia en cabeceo: Proviene 
de un autovalor real; presenta convergencia rápida y acoplamiento con el 
ángulo de cabeceo.  
 Modo pendular: Se corresponde con una pareja de autovalores 
complejos conjugados y representa un movimiento oscilatorio divergente. 




6.5.4.2. Modos propios laterales 
En vuelo de avance un helicóptero presenta los siguientes modos laterales: 
 Modo direccional: El modo direccional se trata de un modo neutro que 
sólo implica el grado de libertad de guiñada.  
 Modo espiral: Se corresponde con un autovalor real y normalmente es 
un modo convergente. Es un modo desacoplado que sólo implica al 
grado de libertad de velocidad angular de guiñada. 
 Modo de convergencia en balance: Se corresponde con un autovalor 
real y representa una convergencia muy rápida de un movimiento 
puramente de balance, desacoplado del movimiento de guiñada. 
 Modo de oscilación lateral-direccional (balanceo del holandés): 
Modo que proviene de una pareja de autovalores complejos conjugados. 
Es un modo en que se acoplan movimientos de balanceo y guiñada, y 
cuya estabilidad depende de la condición de vuelo. 
En vuelo a punto fijo los modos laterales son los siguientes: 
 Modo espiral: Proviene de un autovalor real. De la misma forma que en 
vuelo de avance, sólo implica a la velocidad angular de guiñada.  
Fig. 15 - Modo pendular. Ref. [1]. 
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 Modo de convergencia en balance: Proviene de un autovalor real. Igual 
que en vuelo de avance, presenta una convergencia muy rápida y 
representa un movimiento de balance puro. 
 Modo de oscilación lateral: Proviene de una pareja de autovalores 
complejos. De la misma forma que ocurre con el modo pendular, éste 
también puede converger o divergir. Implica variaciones en el ángulo de 
balance y en las velocidades de guiñada y lateral. Es el equivalente al 
modo de balanceo del holandés en vuelo a punto fijo. 
Como se dijo anteriormente, en función del tipo de rotor (para ver los tipos de 
rotor véase el capítulo 5) los modos propios pueden presentar diferencias. En lo 
que respecta a los modos longitudinales, los helicópteros con rotor semirrígido 
presentan los tres modos que se han visto recientemente; es decir, dos 
autovalores reales y una pareja de autovalores complejos conjugados. En 
cambio, en un helicóptero de rotor articulado los dos modos asociados a 
autovalores reales (modo de velocidad vertical y modo de convergencia en 
cabeceo) pueden converger a un solo autovalor complejo, asociado al modo 
conocido como corto periodo. 
Fig. 16 - Modo de oscilación lateral. Ref. [1]. 
Fig. 17 - Modos propios del sistema acoplado asociados a un helicóptero de rotor semirrígido 




A partir de todas las ecuaciones descritas en el apartado anterior, referentes a la 
mecánica del vuelo, puede realizarse el diseño del simulador implementando 
dichas ecuaciones en un programa que permita resolverlas. El programa que se 
ha elegido para la implementación y resolución de las ecuaciones es Simulink, 
que presenta la ventaja de permitir la combinación de gráficos y código en el 
diseño de sistemas dinámicos, haciendo que resulte muy sencilla la 
interpretación del programa gracias a la componente visual que aporta el diseño 
en forma de bloques. 
Cabe destacar que todo el programa, incluido el diseño del panel de 
instrumentos, ha sido diseñado en Matlab (Simulink), a excepción de la 
representación visual del movimiento del helicóptero. Pese a que la 
representación del movimiento del helicóptero en 3D que hay conectada a las 
ecuaciones se pone en funcionamiento desde Simulink al poner en 
funcionamiento el programa creado, ésta no se ha diseñado en Matlab sino en el 
programa de diseño gráfico 3D Studio Max, que en cuanto a diseño gráfico 
supone una herramienta mucho más potente que Matlab. 
En esta sección se mostrarán la estructura y el funcionamiento del programa que 
se ha creado en Simulink: se detallarán los distintos subsistemas en que se ha 
dividido el programa y se explicarán los bloques de que consta cada subsistema. 
Finalmente se detallarán algunos aspectos relevantes relacionados con el 




Para ordenar el contenido del programa y facilitar la comprensión de su 
funcionamiento, éste se ha dividido en cuatro principales subsistemas, en 
función de los procesos que se realizan en las distintas partes del simulador: 
 Subsistema Inputs: En este subsistema es donde se encuentran todos 
los datos iniciales y donde se introducen las entradas de control mediante 
el joystick. 
 Subsistema Dynamic System: En este subsistema se calculan las 
fuerzas y momentos aerodinámicos a partir de las variables de entrada 
provenientes del subsistema Inputs y se resuelven las ecuaciones 
cinemáticas y dinámicas para obtener velocidades, posición, rotación y 
aceleración. 
 Subsistema Instruments: En él se representan las condiciones de vuelo 
mediante un panel de instrumentos que va conectado a las variables de 
salida del subsistema Dynamic System. 
 Subsistema 3D Visualization: En él se representa el movimiento del 
helicóptero en un espacio tridimensional, a partir de las variables de 
salida del subsistema Dynamic System. 
 
Fig. 18 - Subsistemas. 
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7.1.1. Subsistema Inputs 



















Este subsistema consta de tres partes diferenciadas: entrada de datos a través 
del joystick, condiciones iniciales y viento. 
Cabe destacar que al estar fuerzas y momentos normalizados con la masa y las 
inercias respectivamente (debido a que las derivadas de estabilidad también 
están normalizadas) en el programa no aparece ningún cálculo en el que 
aparezcan la masa o las inercias. De no haberse utilizado unas derivadas de 
Fig. 19 - Subsistema Inputs. 
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estabilidad normalizadas en este subsistema se habría incluido una parte 
adicional que contuviera las propiedades físicas. 
A continuación se detallan las distintas partes de este subsistema: 
7.1.1.1. Subsistema Inputs / Joystick Inputs 
Aquí es donde se introducen las perturbaciones en las variables de control a 
través del joystick. Las señales provenientes del joystick se introducen en el 
programa en grados. Luego se realiza un cambio de unidades a radianes y 
posteriormente las cuatro señales se multiplexan en el vector Joystick Inputs, 
que transporta las órdenes del joystick hacia el subsistema Dynamic System. Las 
ganancias que hay después de la entrada de cada control permiten ajustar los 
valores máximos que pueden proporcionar las deflexiones de los mandos. 
Hay cuatro entradas de control posibles: el control de colectivo del rotor principal 
(en el programa: theta_o), el control cíclico longitudinal (theta_1s), el control 
cíclico lateral (theta_1c), y el control de colectivo del rotor de cola (theta_ot). 
7.1.1.2. Subsistema Inputs / Initial Conditions 
En el bloque IC se fijan unas condiciones iniciales y se transportan al resto de 
bloques. Las condiciones iniciales que se fijan son la altitud de referencia (en [ft]) 
y la velocidad del helicóptero en ejes cuerpo (en [kts]). Además, en este bloque 
también se proporcionan los ángulos de equilibrio en condición de referencia    y 
  . 
A la salida del bloque IC se realiza el cambio de unidades a [m], [m/s] o [rad] 
según corresponda y se multiplexan todas las variables en un mismo vector, 
llamado Initial Conditions. 

















En esta parte es donde se pueden introducir las componentes del viento en ejes 
tierra/horizonte local en unidades de [kts], que luego son convertidas a unidades 








Fig. 21 - Subsistema Inputs / Initial Conditions. 
Fig. 22- Subsistema Inputs / Wind. 
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7.1.2. Subsistema Dynamic System 
Este subsistema se separa en dos grandes bloques: en cálculo de fuerzas y 
momentos y en ecuaciones dinámicas: 
7.1.2.1. Subsistema Dynamic System / Forces and moments 
En el bloque Dynamic System / Forces and moments se obtienen los valores de 
las fuerzas y momentos linealizados a partir de las derivadas de estabilidad y de 
las cargas aerodinámicas y de control linealizadas.  
Este bloque necesita como entradas las condiciones iniciales y las entradas del 
joystick provenientes del subsistema Inputs, además de variables que provienen 
del bloque Dynamic equations, el cual a su vez depende de las salidas de este 
bloque. 




Fig. 24 - Subsistema Dynamic System / Forces and moments. 
7.1.2.2. Subsistema Dynamic System / Dynamic equations 
Este bloque parte de las fuerzas y momentos linealizados proporcionados por el 
bloque Forces and moments que se encuentra en este mismo subsistema, y a 
partir de estas entradas calcula la velocidad lineal aerodinámica y la velocidad 
angular del helicóptero mediante las ecuaciones dinámicas. Además proporciona 
la actitud a partir de las relaciones de Euler, y también calcula la posición y 
aceleración del helicóptero en ejes horizonte local, para lo que se necesita hacer 




7.1.3. Subsistema Instruments 
Este subsistema utiliza como entradas todas las salidas del subsistema Dynamic 
System, y las adapta para proporcionar a los instrumentos de vuelo la 
información que requieren en las unidades necesarias para su correcta 
representación. También se hace uso en este subsistema del vector Initial 
Fig. 25 - Subsistema Dynamic System / Dynamic Equations. 
Fig. 26 - Subsistema Instruments. 
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Conditions, proporcionado por el subsistema Inputs, para poder calcular la altitud 
real del helicóptero.  
El bloque Instruments view presenta las siguientes entradas, correspondientes a 
cada uno de los instrumentos: AS (AirSpeed), A (Altimeter), CR (Climb Rate), HI 
(Heading Indicator), AH (Artificial Horizon), y TC (Turn Coordinator). 
7.1.3.1. Subsistema Instruments / Instruments view 
 
En este bloque se encuentra la representación visual del panel de instrumentos, 
compuesto por los siguientes instrumentos: anemómetro, horizonte artificial, 
altímetro, coordinador de viraje, indicador de rumbo, y variómetro. 
Para información sobre el funcionamiento de cada uno de los instrumentos de 
que se compone el panel, véase el apéndice 3. 
7.1.4. Subsistema 3D Visualization 
En el subsistema 3D Visualization se representa el movimiento del helicóptero en 
un espacio tridimensional, a partir de la actitud y  la posición en ejes horizonte 
local del helicóptero, obtenidas en el subsistema Dynamic System.  
 
 
Fig. 27 - Subsistema Instruments / Instruments view. 
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Este subsistema se divide en dos bloques: 3D calculations y VR Sink. 
7.1.4.1 Subsistema 3D Visualization / 3D calculations 
El bloque 3D calculations transforma las entradas de actitud y posición xyz del 
helicóptero en las señales que ha de recibir la representación 3D. Estas señales 
son rotación y translación  del helicóptero y posición y rotación de la cámara, que  
es el punto de vista desde el cual se verá el movimiento del helicóptero. 
El bloque 3D calculations consta de las siguientes partes:  
 Helicopter translation: esta parte del programa expresa la posición xyz 
del helicóptero obtenida mediante Simulink en la base de coordenadas 
asociada al helicóptero en la representación 3D. 
 Helicopter rotation: esta parte del programa expresa la orientación del 
helicóptero obtenida mediante Simulink en la base de coordenadas 
asociada al helicóptero en la representación 3D. 
 
Fig. 28 - Subsistema 3D Visualization. 
Fig. 29 - Subsistema 3D Visualization / 3D calculations / Helicopter translation 
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Además de expresar la rotación en una base distinta a la del programa, 
es necesario expresarlo en un formato distinto; hay que convertir las tres 
rotaciones correspondientes a ángulos de Euler en un vector de rotación 
y un ángulo. 
 Camera 001 position: esta parte del programa expresa la posición de la 
cámara a partir de la posición xyz del centro de gravedad del helicóptero 
y de la posición relativa entre éste y la cámara o punto de vista.  
 
 Camera 001 rotation: esta parte del programa expresa la orientación de 
la cámara en formade vector de rotación más un ángulo de rotación a 
partir de la actitud del helicóptero calculada. 
 
 
Fig. 31 - Subsistema 3D Visualization / 3D calculations / Camera 001 position. 
Fig. 32 - Subsistema 3D Visualization / 3D calculations / Camera 001 orientation. 
 




7.1.4.2 Subsistema 3D Visualization / VR Sink 
El bloque VR Sink es el bloque responsable de la representación del helicóptero 
en un entorno tridimensional, y es el que conecta las señales obtenidas 
mediante Simulink a partir de la resolución de las ecuaciones del movimiento del 
helicóptero con el helicóptero y el entorno diseñados en 3D Studio Max.  
Para poder visualizar la representación del movimiento del helicóptero es 
necesario cargar el archivo helicoptero.wrl la primera vez que se utilice el 
programa, haciendo doble clic sobre el bloque VR Sink. Este archivo contiene la 
representación del helicóptero realizada con el programa 3D Studio Max, en un 
formato compatible con los editores de Matlab. 
A partir de la primera vez en que se haya cargado el archivo, bastará con hacer 
doble clic sobre el bloque VR Sink para que pueda verse la representación 3D. 
El punto elegido para situar la cámara ha sido el interior de la cabina, de manera 
que lo que se ve en la representación 3D es la vista que tendría el piloto de la 
cabina y el exterior mientras éste pilota la aeronave.  
 





7.2. Funcionamiento del programa 
Después de haber visto la estructura que presenta el programa, a continuación 
se comentan algunos aspectos relevantes relacionados con su funcionamiento: 
7.2.1. Bloque Simulation Pace 
El bloque Simulation Pace permite ajustar la simulación a la velocidad 




El ajuste de la velocidad de simulación se consigue seleccionando la relación 
deseada entre segundos de simulación y segundos reales o segundos de reloj. 
Por tanto si se selecciona una relación menor que uno la simulación irá más 
rápida, y si es mayor que uno sucederá lo contrario. Si la relación es igual a uno 
entonces la simulación se llevará a cabo a tiempo real, que es lo que interesa en 
el caso que nos ocupa.  
El hecho de que la simulación vaya a una velocidad u otra no implica que el 
programa varíe la velocidad a la que lleva a cabo el proceso de resolución de las 
ecuaciones. Esta velocidad permanece independiente de este bloque y sólo 
depende de la complejidad del sistema a resolver. Lo que hace el bloque 
Simulation Pace es simplemente guardar la solución que el programa calcula 
para cada momento y mostrarla posteriormente en el instante en que se ha 
especificado. 
Este bloque es de gran relevancia en el diseño del simulador, puesto que es 
necesario incluir este bloque para que el helicóptero de la representación 3D 
presente en cada momento la posición y la rotación que le corresponderían a 
tiempo real, así como para que los instrumentos indiquen en cada momento las 
variables correspondientes a ese instante. Esto sería imposible sin añadir este 
bloque, puesto que en ese caso ni el helicóptero ni el panel de instrumentos irían 
a tiempo real, sino que lo harían a la velocidad de resolución de las ecuaciones, 
que es mucho mayor. 
 
 




Simulink resuelve el sistema de ecuaciones mediante métodos numéricos, y para 
ello ofrece diferentes tipos de solvers con los que resolver el problema. 
Dependiendo del tipo de solver el problema se resolverá con más o menos 
precisión y con más o menos lentitud. 
Los solvers se dividen en dos grandes grupos: pueden ser de fixed-step o de 
variable-step. Los de variable-step presentan la ventaja de que ajustan el 
incremento de tiempo incrementándolo o disminuyéndolo en función de si la 
resolución del problema supone una gran carga computacional o no, agilizando 
así el proceso de resolución.  
No obstante, el haber puesto el bloque Simulation Pace impide hacer uso de un 
solver de variable-step. Dentro del grupo de fixed-step hay varias opciones 
posibles de solvers a seleccionar, que se clasifican en función del orden de 
aproximación que utilizan para resolver las ecuaciones diferenciales. En función 
del orden de aproximación, cuanto más precisión se consigue más costosos son 
los cálculos y más largo se hace el proceso de resolución, con lo cual conviene 
realizar una elección de compromiso. Finalmente se ha elegido el solver de 
orden 4 (Runge-Kutta), por la buena relación precisión/carga computacional que 
presenta. 
En la ventana de Configuration Parameters es donde se encuentran todos los 
tipos de solvers posibles, y donde se debe efectuar la elección: 




Una vez implementado el simulador, el siguiente paso es comprobar el correcto 
funcionamiento de éste, comparando los resultados que se obtienen con los que 
cabrían esperar.  
Para ello se seleccionará un helicóptero del cual además de conocerse 
suficientes datos como para poder ser simulado también se disponga de 
resultados proporcionados por otras fuentes con los que poder comparar los 
propios resultados obtenidos. 
La validación se separará en dos partes. La primera parte es la más importante y 
consiste en la validación de las fuerzas, momentos y ecuaciones dinámicas y 
cinemáticas que intervienen en el programa. La segunda parte consiste en la 
validación del joystick. Ésta es una comprobación sencilla pero necesaria puesto 
que el joystick con el que se entran las variables de control podría ser una fuente 
de error debido a una mala calibración o implementación en el programa. Por lo 
que respecta al panel de instrumentos y la representación 3D, su correcto 
funcionamiento no depende de ellos mismos y su comprobación se lleva a cabo 




8.1. Especificaciones del helicóptero utilizado 
El helicóptero seleccionado para llevar a cabo la simulación es el Bölkow-105 o 
Bo105, de Eurocopter; construido en la década de los setenta, producido durante 
treinta años y actualmente en servicio.  
Se trata de un helicóptero ligero bimotor, con capacidad para cuatro pasajeros y 
con rotor semirrígido de cuatro palas, utilizado tanto en operaciones civiles como 
militares. 
El helicóptero Bo105 consta de las siguientes especificaciones: 
        ,   
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Tabla 6 - Especificaciones del helicóptero Bo105. Ref [1]. 
Fig. 36 - Representación y dimensiones del helicóptero Bo105. Ref. [1]. 
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8.2. Condiciones de referencia 
Las condiciones de referencia de las que se parte en el simulador son de vuelo 
estacionario, rectilíneo y nivelado.  
El vuelo se considera a nivel del mar. Esto implica que todos los valores de las 
derivadas de estabilidad proporcionados por la bibliografía se corresponden con 
una densidad         ,     -. Al aplicar una perturbación al helicóptero, éste 
reaccionará modificando su actitud respecto de la configuración de referencia 
inicial, y por tanto modificando la altitud. Por tanto el hecho de que sólo se 
disponga de las derivadas de estabilidad a una altitud concreta quita precisión al 
simulador; no obstante, si se supone que el helicóptero inicialmente está volando 
a nivel del mar, no se comete un grave error, puesto que un helicóptero no suele 
volar con variaciones muy grandes de altitud, a diferencia de lo que ocurre en el 
caso de los aviones. 
Para la validación del simulador se han utilizado las matrices de estado y de 
control que a continuación se muestran, correspondientes al helicóptero y a las 
condiciones de referencia seleccionados.  A partir de las matrices se han 
extraído los valores de las derivadas de estabilidad. 










                                                   
                                                     
                                                   
                                                
                                                   
                                                   
                                                 


















                         
                            
                            
                        
                           
                             
                        


























                                                   
                                                      
                                                  
                                                
                                                    
                                                    
                                                 


















                         
                             
                            
                        
                          
                              
                        




















                                                   
                                                     
                                                   
                                                
                                                     
                                                    
                                                 


















                          
                             
                            
                        
                           
                             
                        









8.3. Validación de las ecuaciones 
La validación de las ecuaciones se lleva a cabo a partir de la respuesta natural y 
de la respuesta en lazo abierto que presenta el helicóptero, y comparando las 
respuestas obtenidas con las respuestas proporcionadas por la bibliografía. 
Tanto las gráficas que se utilizan para comparar las respuestas natural y en lazo 
abierto como los valores de los autovalores teóricos se han extraído de 




8.3.1. Respuesta natural 
De la bibliografía se tiene el valor de los autovalores del helicóptero en función 
de la velocidad de vuelo, tanto para sistema de ecuaciones acoplado como 
desacoplado. Para comprobar que el sistema de ecuaciones realmente 
proporciona los autovalores de la bibliografía, primero se calculan los 
autovalores y autovectores en un código aparte a partir de las matrices de 
estabilidad para los sistemas acoplado y desacoplado.  
Los valores obtenidos para una velocidad de avance de 120 [kts], considerando 
el sistema de ecuaciones acoplado, coinciden con los esperados, y se muestran 
a continuación: 
Sistema de ecuaciones acoplado 
   Modo de convergencia en balance          
   Modo de convergencia en cabeceo         
     Modo de balanceo del holandés                 
   Modo de velocidad vertical         
     Modo fugoide                
   Modo espiral         
Tabla 7 - Valores propios del sistema acoplado (Bo105, 120[kts]). 
                       
u -0.0106 0.1028 0.0004+0.0014i 0.3175 -0.8208 0.5000 
w -0.0466 0.9851 0.0003-0.0041i -0.9478 -0.3969+0.3936i -0.0134 
q 0.0164 -0.0633 0.0003 -0.0066 -0.0090+0.0040i 0.0039 
Ѳ -0.0015 0.0129 0.0007-0.0001i 0.0126 0.0055+0.0289i 0.0015 
v 0.7479 0.1219 -0.9980 -0.0106 -0.1100+0.0262i -0.6172 
p 0.653 -0.0009 0.0232-0.0046i -0.0101 0.0016+0.0031i 0.0100 
ϕ -0.0474 0.0004 -0.0037-0.0062i 0.0205 0.0103-0.0020i -0.5998 
r 0.0967 0.0094 -0.0104+0.0567i 0.0041 0.0020-0.0003i -0.0954 
Tabla 8 - Modos propios del sistema acoplado (Bo105, 120[kts]). 
Se obtienen los modos propios característicos de un helicóptero con rotor 
semirrígido. Con el sistema de ecuaciones acoplado aparecen dos modos 
oscilatorios (modo de balanceo del holandés y modo fugoide), y todos los modos 
que aparecen son estables excepto el modo fugoide, que es inestable y por tanto 
hará que la respuesta del helicóptero diverja con el tiempo. 
Para el caso del sistema de ecuaciones desacoplado se obtienen los siguientes 




Sistema de ecuaciones desacoplado 
Sistema 
longitudinal 
   Modo de convergencia en cabeceo         
   Modo de velocidad vertical         
     Modo fugoide                
Sistema 
lateral 
   Modo de convergencia en balance          
     Modo de balanceo del holandés                 
   Modo  espiral         
Tabla 9 - Valores propios del sistema desacoplado (Bo105, 120[kts]). 
            
u 0.1037 -0.3619 0.8217 
w 0.9925 0.9321 0.3883-0.4160i 
q -0.0639 0.0067 0.0090-0.0044i 
Ѳ 0.0131 -0.0137 -0.0061-0.0292i 
Tabla 10 - Modos propios del sistema longitudinal (Bo105, 120[kts]). 
            
v -0.7499 -0.998 0.7427 
p -0.6527 0.0231-0.0046i -0.0144 
ϕ 0.0473 -0.0037-0.0062i 0.6611 
r -0.0975 -0.0104+0.0567i 0.1054 
Tabla 11 - Modos propios del sistema lateral (Bo105, 120[kts]). 
Puede verse que en el caso de velocidad de avance a 120[kts] se obtienen los 
mismos modos con el sistema de ecuaciones acoplado que con el desacoplado. 
Lo mismo ocurre para cualquier otra velocidad de avance, siempre que ésta no 
sea nula. 
Para el caso de vuelo a punto fijo, considerando sistema acoplado, se obtienen 
los siguientes valores, que también coinciden con los proporcionados por la 
bibliografía: 
Sistema de ecuaciones acoplado 
   Modo de convergencia en balance          
   Modo de convergencia en cabeceo         
     Modo de velocidad vertical                 
     Modo de oscilación lateral                 
     Modo pendular                
Tabla 12 - Valores propios del sistema acoplado (Bo105, 0[kts]). 
De nuevo vuelven a ser estables todos los modos excepto el modo pendular, 
que es inestable, y equivale al modo fugoide en vuelo de avance. 
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Si se comparan los modos obtenidos para vuelo a punto fijo con los obtenidos en 
vuelo de avance, puede verse que, considerando el sistema acoplado, en vuelo 
a punto fijo aparecen tres modos oscilatorios en lugar de dos. Esto se debe a 
que con el sistema acoplado en vuelo a punto fijo el modo de velocidad vertical y 
el modo espiral se combinan, dando lugar a un modo oscilatorio.  
                      
u 0.0023 0.6373 0.7384 -0.1170-0.6467i 0.7472 
w -0.0023 0.0128 -0.0542-0.3182i 0.0313-0.0069i 0.0373-0.0168i 
q -0.0083 -0.7456 0.0176+0.0008i 0.0126-0.0208i 0.0179-0.0175i 
Ѳ 0.0011 0.1942 0.0244-0.0007i -0.0422-0.0068i -0.0183-0.0401i 
v -0.0975 -0.004 -0.1760-0.0223i 0.7461 0.0499-0.6566i 
p -0.9779 -0.0054 0.0185+0.0002i -0.0146-0.0463i 0.0171+0.0173i 
ϕ 0.0693 0.0011 0.0110+0.0006i -0.0146+0.0463i 0.0368-0.0141i 
r -0.1711 -0.0009 -0.5636-0.0096i 0.0087-0.0683i -0.0246-0.0345i 
Tabla 13 - Modos propios del sistema acoplado (Bo105, 0[kts]). 
Considerando el sistema de ecuaciones desacoplado, se obtiene lo siguiente: 
Sistema de ecuaciones desacoplado 
Sistema 
longitudinal 
   Modo de convergencia en cabeceo         
   Modo de velocidad vertical         
     Modo pendular                
Sistema 
lateral 
   Modo de convergencia en balance          
   Modo  espiral         
     Modo de oscilación lateral                 
Tabla 14 - Valores propios del sistema desacoplado (Bo105, 0[kts]). 
            
u -0.6373 -0.1001 0.9976 
w -0.013 -0.995 0.0354+0.0058i 
q 0.7456 0.0013 0.0269-0.0037i 
Ѳ -0.1942 -0.0041 -0.0037-0.0526i 
Tabla 15 - Modos propios del sistema longitudinal (Bo105, 0[kts]). 
            
v 0.0975 0.7801 0.9942 
p 0.978 -0.0173 -0.0285+0.0003i 
ϕ -0.0693 -0.0263 -0.0019+0.0527i 
r 0.1711 0.6248 0.0422-0.0784i 




Puede verse que, a diferencia de lo que ocurre para vuelo de avance, en vuelo a 
punto fijo se obtienen modos distintos dependiendo de si se considera el sistema 
de ecuaciones acoplado o desacoplado. 
Los gráficos extraídos de la bibliografía permiten poner nombre a cada uno de 
los modos obtenidos, además de servir para confirmar que los modos obtenidos 
son correctos. 
A continuación se procede a intentar obtener la respuesta natural en el 
simulador. La respuesta natural del helicóptero es el movimiento que presenta 
sin controles. Por ello, para obtener la respuesta natural se eliminan todas las 
entradas de control que se introducirían mediante el joystick y se introducen 
condiciones iniciales en los bloques integradores para provocar así la aparición 










Fig. 37 - Valores propios de Bo105 con sistema: (a) acoplado, (b) desacoplado. Ref. [1]. 
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8.3.1.1. Respuesta natural: modo fugoide 
Como el modo fugoide se caracteriza por variar mucho la velocidad longitudinal, 
para forzar la aparición de este modo se impone una condición inicial unitaria en 
el integrador de la velocidad longitudinal u. Para una velocidad de avance de 
120[kts] se obtiene la respuesta graficada a continuación: 
Teniendo en cuenta que el modo fugoide es oscilatorio y por tanto es del tipo: 
El periodo de oscilación puede ser obtenido a partir de la frecuencia w: 
Y la parte real del modo puede ser calculada a partir de la distancia entre picos, 
de la siguiente manera: 
Así pues para ver si la gráfica obtenida se corresponde con el modo fugoide, se 
comparan la parte real y la parte imaginaria del modo fugoide con los valores 
obtenidos en las gráficas. Para una velocidad de avance de 120[kts] (y sistema 
acoplado de ecuaciones): 
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      , - 
Puede verse que el periodo de la gráfica presenta aproximadamente este valor. 
Respecto a la parte real: 
    (
 
   
)         
  
      
     
        
El valor de la parte real obtenido es muy similar al valor teórico. Por tanto puede 
concluirse que el gráfico obtenido es representativo del modo fugoide para una 
velocidad de avance de 120[kts]. 














Fig. 39 - Respuesta natural frente a perturbación en u, a 60[kts]. 
Fig. 40 - Respuesta natural frente a perturbación en u, a 0[kts]. 
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Si se realizan las mismas comprobaciones que para el caso anterior, se tiene 
que para el caso de velocidad de avance de 60[kts]: 
                    
  
  
      
      , - 
El valor del periodo se corresponde con el de la gráfica obtenida. Respecto la 
parte real: 
    (
   
    
)       
  
    
     
        
La parte real obtenida es del orden del valor teórico y con un valor 
suficientemente próximo como para que la gráfica pueda ser considerada 
representativa del modo fugoide para una velocidad de avance de 60[kts]. 
Para el caso de vuelo a punto fijo y sistema acoplado de ecuaciones se tiene: 
                    
  
  
      
      , - 
Se obtiene un valor de periodo mucho menor que para el caso de 60 y 120[kts], 
de la misma manera que ocurre en la gráfica. Respecto la parte real: 
    (
     
    
)         
  
      
     
        
La parte real obtenida difiere en valor de la esperada pero es del mismo orden y 
suficientemente parecida como para que la gráfica pueda ser considerada 
representativa del modo pendular. 
El hecho de que no se hayan obtenido a partir de los gráficos valores 
exactamente iguales a los valores teóricos se justifica con que, por una parte, la 
distancia entre picos no está tomada con mucha precisión (se han seleccionado 
los puntos máximos a vista); y por otra parte se justifica con que aunque se haya 
perturbado el sistema con la perturbación adecuada para forzar la respuesta 
fugoide, la respuesta del movimiento del helicóptero es combinación de distintos 
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modos, lo que provoca que al no tratarse de una respuesta puramente fugoide 
los valores de las amplitudes se vean modificados respecto de los teóricos. 
8.3.2. Respuesta en lazo abierto 
Para estudiar la respuesta en lazo abierto se introduce una entrada en las 
variables de control y se compara la respuesta del helicóptero obtenida en el 
simulador con los gráficos proporcionados por la bibliografía.  
Las gráficas que se tienen para comparar los resultados corresponden a la 
respuesta en el movimiento del helicóptero ante entradas en los controles de tipo 
escalón. 
Para desvincular la validación de las ecuaciones de posibles errores en el 
joystick, para la obtención de las gráficas se sustituye la entrada mediante el 












Fig. 41 - Sustitución de las entradas mediante joystick por entradas step de Simulink. 
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8.3.2.1. Respuesta ante una entrada escalón en el control colectivo del 
rotor principal 
De la bibliografía se tienen las siguientes respuestas, correspondientes a una 
entrada escalón de 1[º] positivo en el control de paso colectivo del rotor principal, 















Cabe mencionar que en los gráficos anteriores proporcionados por la bibliografía 
lo que aparece representado en función del tiempo es la variación de las 
variables, y no el valor absoluto de éstas (la nomenclatura puede inducir a error). 
A continuación se aplica la misma entrada escalón en el control colectivo del 
rotor principal, para las tres velocidades, para poder contrastar así la respuesta 




Fig. 42 - Respuesta ante una entrada escalón de 1[°] en el 
control colectivo del rotor principal (Bo105). Ref. [1]. 
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Las cuatro gráficas obtenidas presentan la misma tendencia que las gráficas 
extraídas de la bibliografía. 
Puede verse a partir de las gráficas que al aplicar un aumento de ángulo positivo 
en el colectivo del rotor principal la velocidad longitudinal inicialmente aumenta, 
así como la velocidad de ascenso (nótese que el eje z de ejes cuerpo apunta 
hacia abajo, y que por tanto la velocidad de ascenso es –w). Ésta alcanza una 
tasa estable de ascenso de 4[m/s] en unos 5[s]. La altura aumenta de forma 
exponencial, y la velocidad angular q se hace negativa primero para luego 
aumentar. 
Las gráficas permiten comprender cuál es la respuesta inicial ante una entrada 
positiva del control colectivo cuando el helicóptero se encuentra en vuelo a punto 
fijo: primero se produce un momento de picado, que hace que la velocidad 
Fig. 43 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el 




angular q se haga negativa y la velocidad u aumente. El aumento de la velocidad 
u hace aumentar la sustentación, lo que implica un momento de encabritado y un 
aumento en la velocidad de ascenso y en la altura. 

















Las gráficas también presentan la tendencia de la bibliografía. 
Puede verse que al ser mayor la velocidad de avance, el helicóptero se eleva de 
forma mucho más rápida que a velocidades menores. La velocidad longitudinal 
disminuye desde el principio, la velocidad angular q aumenta rápida y 
positivamente y la velocidad w al principio es negativa, pero casi inmediatamente 
se hace positiva. 
Fig. 44 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el 




En este caso puede verse que la tendencia inicial del helicóptero al aplicar una 
entrada positiva en el control colectivo es a encabritar, lo que hace aumentar 
muy rápidamente la altura y disminuir la velocidad longitudinal. 

















De nuevo las respuestas obtenidas presentan la misma tendencia que en las 
gráficas de la bibliografía. 
Puede verse que estas gráficas ofrecen una respuesta intermedia entre los dos 
casos anteriores; lo que permite deducir que cuanto mayor sea la velocidad de 
avance, para una misma entrada positiva del control colectivo, mayor será el 
momento de encabritado,  más rápidamente disminuirá la velocidad en u, y a 
más velocidad se producirá el ascenso. 
Fig. 45 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el 




Hecha la comprobación para tres velocidades de vuelo totalmente distintas, 
puede darse por correcta la respuesta ante una entrada en el colectivo para todo 
el rango de velocidades de operación del helicóptero.  
8.3.2.2. Respuesta ante una entrada escalón en el control cíclico 
De la bibliografía se tiene el siguiente gráfico, correspondiente a la respuesta del 
helicóptero cuando, encontrándose en vuelo a punto fijo, se le aplica una entrada 
escalón de un grado positivo en el control de paso cíclico longitudinal, o de un 
grado negativo en el control de paso cíclico lateral.  
A continuación se procede a aplicar las mismas entradas en el simulador, para 






Fig. 46 - Respuesta ante una entrada escalón de 1[°] en el control cíclico en vuelo a punto 




Se ha obtenido la siguiente respuesta para la entrada escalón de un grado 
positivo en el control cíclico longitudinal: 
 
Puede verse como una deflexión positiva del control de paso cíclico longitudinal 
implica un momento de encabritado del helicóptero, aumentando inicialmente la 
velocidad de cabeceo y el ángulo de asiento.  
Puede apreciarse el acoplamiento entre los movimientos longitudinal y lateral, 
puesto que al introducir una entrada en el control cíclico longitudinal la 







Fig. 47 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el control cíclico 
longitudinal (vuelo a punto fijo) 
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En el caso de la entrada escalón de un grado negativo en el control cíclico lateral 
se han obtenido los siguientes resultados: 
 
Puede verse cómo una entrada negativa del control cíclico lateral implica un 
momento de balance y una inclinación inicial del helicóptero hacia la derecha. 
Debido al acoplamiento entre movimientos longitudinal y lateral, la entrada 
negativa en el control cíclico lateral acaba provocando que el helicóptero se 
incline hacia atrás. 
8.4. Configuración del joystick 
El joystick utilizado para proporcionar las 
entradas de control en el simulador es un 
Thrustmaster T.16000M, que dispone de 
cuatro ejes, doce botones en la base, y cuatro 
botones en la palanca. Éste se conecta al 
ordenador mediante puerto USB.  
El joystick ha sido configurado de manera que 
cada una de las variables de entrada esté 
asociada a uno de los cuatro ejes: 
Fig. 48 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el control 
cíclico lateral (vuelo a punto fijo) 
 




 Eje X: Permite la inclinación de la palanca en dirección horizontal, hacia 
delante o hacia atrás, y se ha asociado al control de paso cíclico 
longitudinal    . 
 Eje Y: Permite la inclinación de la palanca en dirección horizontal, a 
derecha o izquierda, y se ha asociado al control de paso cíclico lateral 
   . 
 Eje Z: Permite la rotación de la palanca alrededor de su eje longitudinal, y 
se ha asociado al control colectivo del rotor de cola    . 
 Eje en la base: Permite el movimiento de su palanca hacia arriba o hacia 







Una vez decidido qué eje representa a cada control, hay que adaptar los valores 
que puede proporcionar el joystick a los valores de entrada que se desean, 
teniendo en cuenta que por defecto el joystick proporciona valores que oscilan 
entre -1 y 1, siendo éstos los valores de las deflexiones máximas. Por defecto 
del joystick se tiene que: 
 Eje X (   ): proporciona valores positivos para deflexiones hacia atrás, y 
negativos para deflexiones hacia delante. 
 Eje Y (   ): proporciona valores positivos para deflexiones hacia la 
derecha, y negativos para deflexiones hacia la izquierda. 
 Eje Z (   ): proporciona valores positivos para giro en sentido horario, y 
negativos para giro en sentido anti-horario. 
 Eje en la base (  ): proporciona valores positivos para deflexiones hacia 
abajo, y negativos para deflexiones hacia arriba. 
 
Fig. 50 - Configuración del joystick. 
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Se quiere que, de la misma manera que ocurre en un helicóptero real, al mover 
la palanca el helicóptero se desplace o gire en el mismo sentido en que se ha 
realizado la entrada en el joystick. Esto ya ocurre automáticamente en el caso de 
los controles cíclicos longitudinal y lateral, donde al desplazar la palanca hacia 
delante, hacia atrás, hacia la derecha o hacia la izquierda, se consigue que el 
helicóptero se mueva en la misma dirección y sentido. Sin embargo esto no 
ocurre en el caso de los otros dos controles. Para arreglar esto se añade una 
ganancia negativa justo después de las entradas del joystick de paso colectivo 
del rotor principal y del rotor de cola. 
Para conseguir valores mayores que los máximos proporcionados por defecto 
por el joystick, simplemente hay que multiplicar la salida del joystick por la 
ganancia que se desee. 
Es importante comprobar que el joystick está calibrado correctamente antes de 
proceder a su utilización en el simulador, ya que de lo contrario podrían 
asociarse al simulador errores ajenos a él y debidos simplemente a una mala 
calibración del joystick. La calibración puede llevarse a cabo de forma muy 
sencilla después de haber conectado el joystick al ordenador a través de la 
conexión USB,  yendo a Panel de control / Dispositivos de juego. Una vez el 
ordenador haya detectado que el joystick ha sido conectado aparecerá el 
nombre del dispositivo, y seleccionando Propiedades podrán calibrarse 
correctamente los ejes y los botones. 
 
 
Fig. 51 - Calibración del joystick. 
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8.5. Validación del joystick 
Una vez configurado el joystick, el siguiente paso es validarlo para comprobar si 
ha sido configurado y calibrado correctamente. 
Para ello se eligen algunas gráficas obtenidas anteriormente en el apartado de 
validación de las ecuaciones, y se intentan obtener los mismos resultados 
proporcionando la misma entrada escalón, pero esta vez a través del joystick. 
Se ha obtenido la respuesta para una entrada escalón positiva en el control de 

















Como puede verse los resultados obtenidos para una entrada escalón en el 
control de paso colectivo del rotor principal con y sin joystick son 
extremadamente parecidos. Lo mismo ocurre cuando se obtienen con el joystick 
Fig. 52 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1[°] en el 




las gráficas de entrada escalón para el resto de variables de control, lo que 
permite concluir que el joystick ha sido configurado correctamente y está bien 
calibrado. La poca diferencia que pueda haber entre los resultados obtenidos de 
una y otra manera se debe al pequeño retraso que conlleva introducir la entrada 
escalón mediante el joystick (dicho retraso puede apreciarse muy bien en las 



















Una vez diseñado el simulador y validado su correcto funcionamiento, en este 
apartado se procede a obtener otros resultados de interés.  
En el apartado de validación se han obtenido las respuestas para entradas de 
tipo escalón en el control de paso colectivo del rotor principal y en los controles 
de paso cíclico longitudinal y lateral, puesto que se disponía de las respuestas 
que se debían obtener para poder comparar las respuestas. Sin embargo no se 
ha obtenido la respuesta para una entrada escalón en el control colectivo del 
rotor de cola. Por ello ésta será una de las pruebas que se llevarán a cabo en 
esta sección. 
Por otra parte, hasta el momento sólo se ha realizado el estudio para entradas 
de tipo escalón. Por ello también se obtendrán ahora las respuestas para 
entradas en los controles de tipo impulso. 
9.1. Respuesta en lazo abierto 
A continuación se muestran las respuestas obtenidas, en lazo abierto, para una 
entrada escalón en el control colectivo del rotor de cola y para una entrada de 
tipo impulso en los distintos controles. 
9.1.1. Respuesta ante una entrada escalón en el control 
colectivo del rotor de cola 
Para estudiar cuál es la respuesta a una entrada de los pedales se introduce una 
entrada escalón de un grado en el control de paso colectivo del rotor de cola.  
Puede verse a partir de los gráficos obtenidos que en vuelo de avance el 
helicóptero presenta una respuesta con acoplamiento de alabeo y guiñada. Esto 
es debido a que a medida que la velocidad de avance aumenta, las fuerzas y los 
momentos reflejados en las derivadas de estabilidad cruzadas se combinan de 
forma que dan lugar al acoplamiento de los movimientos de balance y guiñada, 
propio del modo de balanceo del holandés. 
También puede notarse que una entrada en el control colectivo del rotor de cola 
tal que genere una fuerza y un desplazamiento lateral positivos implica un 
momento de guiñada negativo, lo cual tiene sentido si se tiene en cuenta cómo 
se han definido las fuerzas y momentos en ejes cuerpo (fuerza lateral positiva 





















En los gráficos, la primera oscilación corresponde a la entrada escalón que se 
introduciría mediante los pedales, y el resto de oscilaciones amortiguan la 
entrada inicial. No obstante, aunque pueda parecer que los valores de las 
variaciones en v, p y r se estabilizan, no lo hacen, debido a la inestabilidad que 
presenta un helicóptero. Esto puede apreciarse en la siguiente figura, donde se 
tiene la misma respuesta para un intervalo de tiempo mayor: 
 
Fig. 53 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de 1° en el 













9.1.2. Respuesta ante una entrada impulso 
A continuación se presentan las respuestas obtenidas para perturbaciones de 
tipo impulso en cada una de las variables de control. 
Debido a restricciones del programa, así como la entrada escalón estaba 
aplicada en el instante cero, la entrada impulso está aplicada en el instante un 
segundo. Es un detalle a tener en cuenta si se quieren comparar los gráficos 
obtenidos para entrada escalón con los obtenidos para entrada impulso. 
También es éste el motivo por el cual algunas gráficas de las que se presentan a 
continuación están representadas a partir del instante un segundo. 
 
Fig. 54 - Respuesta obtenida para una entrada escalón de un 1[°] en el 




9.1.2.1. Respuesta ante una entrada impulso en el control colectivo del 
rotor principal 
Para vuelo a punto fijo se han obtenido las siguientes respuestas ante una 
















Si se comparan estos gráficos con los obtenidos para una entrada escalón en 
vuelo a punto fijo puede verse que la tendencia inicial es la misma en ambos 
casos, con la diferencia de que en el caso de la entrada impulso se aprecia una 
tendencia en las variables a volver al valor que presentaban antes de la 
perturbación en cuanto el valor de la entrada impulso se hace nulo 
(aproximadamente a partir de los dos segundos). No obstante, aunque pueda 
parecer lo contrario, la respuesta no se estabiliza para tiempos mayores aunque 
haya dejado de aplicarse la perturbación, al ser el helicóptero una aeronave de 
naturaleza inestable.  
 
Fig. 55 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1[°] en 
el control colectivo del rotor principal; vuelo a punto fijo. 
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Para vuelo de avance a 60[kts] y 120[kts] se han obtenido las siguientes 
respuestas, que permiten realizar las mismas observaciones que para el caso de 
























Fig. 56 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1[°] en el 




























Fig. 57 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1[°] en el 




9.1.2.2. Respuesta ante una entrada impulso en el control de paso cíclico 
longitudinal 
Al comparar los resultados obtenidos para la entrada impulso en el control cíclico 
longitudinal con los mismos resultados para la entrada escalón, de nuevo puede 
verse que la tendencia inicial de las respuestas es la misma, pero que ésta 
cambia cuando se acaba el impulso aplicado (a partir del segundo dos), 
haciendo que las variaciones iniciales de los ángulos de cabeceo y guiñada sean 
menores que para el caso de una entrada escalón. No obstante, como se ha 
dicho anteriormente, la respuesta no se estabiliza para tiempos mayores, por 
mucho que la perturbación haya dejado de aplicarse. Lo mismo ocurre en el caso 






Fig. 58 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1[°] en el control cíclico longitudinal; 
vuelo a punto fijo. 
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Fig. 59 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1[°] en el control cíclico lateral; 




9.1.2.4. Respuesta ante una entrada impulso en el control colectivo del 
rotor de cola 
La respuesta a una entrada impulso con los pedales es muy similar a la obtenida 
con una entrada escalón; con la diferencia de que en el caso de la entrada 
impulso al amortiguarse las oscilaciones iniciales las perturbaciones en las 
variables tienden a adoptar valores nulos en los primeros instantes. Esto es 
debido a que al tratarse de una entrada impulso el valor de la perturbación en el 















Fig. 60 - Respuesta obtenida para una entrada impulso de 1° en el 





En este proyecto se ha llevado a cabo el diseño de un simulador de helicóptero 
básico, ya que carece de algunos aspectos que harían del simulador una 
herramienta más completa. No obstante, a pesar de sus limitaciones es un 
simulador de utilidad, puesto que permite simular de forma semejante a la 
realidad el vuelo de un helicóptero y, además, tanto las representaciones 
visuales del panel de instrumentos y del helicóptero como el diseño del programa 
en forma de bloques facilitan mucho la comprensión del funcionamiento de la 
aeronave.   
Como se trata de un simulador funcional pero básico en algunos aspectos, éste 
podría servir como base para el diseño de simuladores más completos. A 
continuación se nombran algunos aspectos mejorables respecto del diseño 
realizado en este proyecto: 
Por una parte, para el diseño del programa se han empleado ecuaciones 
linealizadas, y debido a limitación de disponibilidad de datos, sólo se han 
utilizado derivadas de estabilidad para una velocidad de referencia dada y una 
altitud concreta (nivel del mar). Esto limita el movimiento del helicóptero a 
condiciones próximas al estado de equilibrio, ya que en caso de alejarse 
demasiado de éste, la simulación deja de ser realista. Por ello podría 
completarse el simulador si se dispusiera de un mapeado de todas las derivadas 
de estabilidad en función de la velocidad y la altura, ya que así se haría posible 
el vuelo del helicóptero en condiciones de vuelo alejadas de la condición de 
referencia inicial.  
Por otra parte, los resultados obtenidos son mejores para velocidades 
moderadas que para elevadas velocidades o para vuelo a punto fijo, y más fieles 
a la realidad en el movimiento longitudinal que en el lateral. Esto es debido a que 
se han realizado simplificaciones: no se han tenido en cuenta no uniformidades 
en el flujo ni efectos de compresibilidad, y el rotor se ha considerado compuesto 
por palas rígidas. Por ello en algunos resultados obtenidos se observan 
diferencias con los resultados proporcionados por la bibliografía. Por tanto el 
simulador podría ser mejorado teniendo en cuenta estos aspectos. No obstante, 
aunque no se pueda obtener la respuesta exacta, incluso en los casos en los 
que la simulación es peor los resultados permiten obtener las tendencias del 
movimiento real que tendría el helicóptero. 
Por lo que respecta a la autora de este proyecto, la realización del mismo ha 
comportado un gran avance en los conocimientos de distintos ámbitos. Por una 
parte se ha profundizado mucho sobre la mecánica del vuelo y las ecuaciones 
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que rigen el movimiento del helicóptero y las fuerzas y momentos que aparecen. 
Por otra parte también se han adquirido conocimientos sobre el funcionamiento 
de un helicóptero,  en especial sobre el funcionamiento de los instrumentos de 
vuelo. Por último, también se ha adquirido un gran aprendizaje en lo que 





El presupuesto relacionado con este proyecto se compone de los siguientes 
aspectos: horas de trabajo, software y hardware utilizado. 
 Horas de trabajo 
El tiempo dedicado a la realización de este proyecto ha sido 
aproximadamente de 20 horas a la semana, durante unos 5 meses: 
                 
Contando la remuneración de becario como 10 €/hora, supondría el 
siguiente coste: 
              
 Software utilizado 
Los programas utilizados han sido Matlab & Simulink, y 3D Studio Max. 
La licencia de Matlab & Simulink cuesta 1108,72 €. 
La licencia de 3D Studio Max cuesta 3900 €. 
 Hardware utilizado 
El hardware utilizado consiste en el ordenador y el joystick. 
El ordenador (portátil HP compaq nx7400) está valorado 
aproximadamente en 400 €. 
El joystick (Thrustmaster T.16000M) se puede encontrar en el mercado 
por el precio de 49 €. 
En la tabla se presenta desglosado el presupuesto total del proyecto: 
Ítem Precio 
Horas de trabajo Horas de trabajo 4000 € 
Software 
Matlab & Simulink 1108,72 € 
3D Studio Max 3900 € 
Hardware 
Ordenador HP compaq 
nx7400 
400 € 
Joystick T.16000M 49 € 
TOTAL 9457,72 € 




En este proyecto se ha diseñado un simulador de vuelo implementado sobre un 
ordenador personal, lo cual implica que con él puede simularse un vuelo sin 
acarrear las consecuencias medioambientales que supondría un vuelo real, 
como la contaminación, y siendo el único impacto medioambiental el consumo 
de energía eléctrica que implica el uso del ordenador. Un correcto uso de éste 


















13.1. Apéndice 1- Sistemas de referencia 
Para definir las ecuaciones que rigen el movimiento de un helicóptero es 
importante conocer los distintos sistemas de referencia que existen, en qué 
sistemas se trabaja y las relaciones que permiten pasar de un sistema a otro. 
En mecánica del vuelo se consideran los siguientes sistemas de referencia: 
 Ejes tierra (           ): Sistema de ejes con el origen en algún punto 
de la superficie terrestre, con el eje Z dirigido hacia el centro de la Tierra, 
el eje X dirigido en una dirección preestablecida, y el eje Y formando un 
triedro a derechas con los dos ejes anteriores.  
 Ejes horizonte local (           ): Sistema de ejes paralelos a los ejes 
tierra, pero con origen en el centro de masas de la aeronave. 
Este sistema de ejes es el que se toma como referencia para representar 
la posición y la velocidad del helicóptero en el panel de instrumentos y en 
la representación 3D. 
 Ejes cuerpo (           ): Sistema de ejes con origen el centro de 
masas de la aeronave, con el eje X contenido en el plano de simetría de 
la aeronave y dirigido hacia el morro de la aeronave, con el eje Z 
contenido en el plano de simetría, perpendicular al eje X y dirigido hacia 
abajo en actitud normal de vuelo, y con el eje Y formando un triedro a 
derechas con los dos ejes anteriores. 
Este es el sistema de ejes que se utiliza para expresar las ecuaciones 
dinámicas del helicóptero. En este sistema, se hace referencia a las 
cargas aerodinámicas y las velocidades con la siguiente nomenclatura: 
 Velocidades lineales: u, v, w. 
 Velocidades angulares: p, q, r. 
 Fuerzas: X, Y, Z. 





Fig. 61 - Velocidades, fuerzas, y momentos en ejes cuerpo. Ref. [1]. 
 Ejes estabilidad: Sistema de ejes cuerpo en el que el eje X apunta a la 
dirección de la velocidad aerodinámica en la condición inicial. 
 Ejes viento (           ): Sistema de ejes con origen el centro de 
masas de la aeronave, el eje X dirigido, en todo momento, según la 
dirección y sentido del vector velocidad aerodinámica del avión; con el eje 
Z situado en el plano de simetría, perpendicular al eje X y orientado hacia 
abajo en actitud normal de vuelo, y con el eje Y formando un triedro a 
derechas con los dos ejes anteriores. 
Ángulos entre ejes cuerpo y ejes horizonte local 
Los sistemas de ejes cuerpo y horizonte local se relacionan de la siguiente 
manera, a través de los ángulos de Euler: 
 




                    (      )  
                    (   ⁄      ⁄ )  
                    (      )  
Para expresar un vector en un sistema de referencia distinto del sistema en que 
están expresadas sus componentes, se puede pasar de un sistema de 
referencia a otro mediante la matriz de transformación o de rotación entre dos 
sistemas. La transformación de un sistema a otro se realiza mediante rotaciones 
intermedias. Por ello la matriz de transformación que relaciona el sistema de ejes 
horizonte local con el sistema de ejes cuerpo se obtiene como producto de tres 
matrices, cada una correspondiente a una rotación: 
 Rotación 1: 
La rotación uno corresponde a la 
rotación en ángulo de guiñada, y 
permite pasar del sistema de ejes 




A esta transformación le corresponde la siguiente matriz de rotación: 
    [
         
          
   
] 
 Rotación 2: 
La rotación dos corresponde a la rotación 
en ángulo de cabeceo, y permite pasar del 
sistema de ejes 1 al sistema de ejes 2. 
A esta transformación le corresponde la 




Fig. 63 - Rotación de guiñada. Ref [7]. 
Fig. 64 - Rotación de cabeceo. Ref. [7]. 
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    [
          
   
         
] 
 
 Rotación 3: 
La rotación 3 corresponde a la rotación en 
ángulo de balance, y permite pasar del 





A esta transformación le corresponde la siguiente matriz de rotación: 
    [
   
         
          
] 
La matriz de transformación que permite pasar de sistema de ejes horizonte local 
a sistema de ejes cuerpo se obtiene como producto de las transformaciones 
anteriores: 
                
    [
   
         
          
]  [
          
   
         
]  [
         
          
   
] 
Finalmente la matriz de transformación entre los dos sistemas de ejes queda de 
la siguiente manera: 
    [
                     
                                                  
                                                  
] 
 ⃗      ⃗  
Donde  ⃗  y  ⃗  son el vector expresado en ejes cuerpo y horizonte local, 
respectivamente. 
Fig. 65 - Rotación de balance. Ref. [7]. 
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Si lo que se desea es pasar de ejes cuerpo a ejes horizonte local, entonces la 
matriz de transformación que se requiere es la inversa a la obtenida, que 
además también es su traspuesta: 
    [
                                                  
                                                  
                     
] 
 ⃗      ⃗  
Ángulos entre ejes viento y ejes horizonte local 
Los sistemas de ejes viento y ejes horizonte local se relacionan de la siguiente 
manera: 
 
Fig. 66 - Relación entre ejes viento y ejes horizonte local. Ref. [7]. 
Donde: 
                                    (      )  
                                    (   ⁄      ⁄ )  
                                    (      )  
En este caso la matriz de transformación es la siguiente: 
    [
                     
                                                  
                                                  
] 




Ángulos entre ejes cuerpo y ejes viento 
Los sistemas de ejes cuerpo y ejes viento se relacionan mediante los ángulos de 
ataque y de resbalamiento: 
                          (      ) 
                   (   ⁄      ⁄ )  
El ángulo de resbalamiento es el ángulo formado por la velocidad aerodinámica 
y su proyección sobre el plano de simetría de la aeronave, mientras que el 
ángulo de ataque es el ángulo entre la proyección del vector velocidad 
aerodinámica sobre el plano de simetría de la aeronave y el eje   . 
En este caso la matriz de transformación es la siguiente: 
    [
                      
         
                     
] 
 ⃗      ⃗  






13.2. Apéndice 2- Linealización de las ecuaciones 
En este apéndice se desarrolla paso a paso la linealización de las ecuaciones 
dinámicas y cinemáticas. La linealización de la primera ecuación se realizará de 
forma más detallada explicando los pasos que se van siguiendo. Estos pasos 
son extrapolables al resto de ecuaciones, motivo por el cual sólo se explicarán 
una vez en la linealización de la primera ecuación. 
Para ello se hará uso de las siguientes relaciones trigonométricas: 
   (   )                    
   (   )                    
   (   )  
         
          
 
Linealización de la ecuación de fuerza en dirección x: 
Se parte de la ecuación no linealizada, y se sustituye cada variable por dicha 
variable en el estado de referencia más la perturbación correspondiente: 
 
 
        ̇        
     
 
     (     )   ̇    ̇  (     )(     )  (     )(     ) 
Seguidamente se eliminan los términos que son nulos en condición de referencia 
(en este caso  ̇       ) y se desarrollan las relaciones trigonométricas y los 
productos:  
     
 
  ,                     -    ̇                      
A continuación se eliminan los términos de orden superior a uno y se hace 
hipótesis de ángulos pequeños (        y         ): 
     
 
  ,             -    ̇            
Finalmente, a la expresión obtenida se le resta la expresión en estado de 
referencia (en este caso, 
  
 
       ). Además, en el caso de las variables cuyo 
valor es nulo en estado de referencia, se sustituye la perturbación en dicha 






           ̇           
Linealización de la ecuación de fuerza en dirección y: 
 
 
             ̇        
     
 
      (     )    (     )   ̇    ̇  (     )(     )
 (     )(     ) 
     
 
   ,(                     )(                     )-    ̇
                     
     
 
   ,(             )(             )-    ̇            
     
 
   ,                                    
               -    ̇            
  
 
                              ̇          
Linealización de la ecuación de fuerza en dirección z: 
 
 
             ̇        
     
 
      (     )    (     )   ̇    ̇  (     )(     )
 (     )(     ) 
     
 
   ,(                     )(                     )-    ̇
                     
     
 
   ,(             )(             )-    ̇            
     
 
   (                                    
               )    ̇            
  
 




Linealización de la ecuación de momento de balance L: 
      ̇  (       )      ( ̇    ) 
         ( ̇    ̇)  (       )(     )(     )
    , ̇    ̇  (     )(     )- 
        ̇  (       )        (  ̇      ) 
        ̇       ̇ 
      ̇      ̇ 
Linealización de la ecuación de momento de cabeceo M: 
      ̇  (       )      ( 
    ) 
         ( ̇    ̇)  (       )(     )(     )
    ,(     )
  (     )
 - 
        ̇  (       )        (         ) 
        ̇ 
      ̇ 
Linealización de la ecuación de momento de guiñada N: 
      ̇  (       )      (    ̇) 
         ( ̇    ̇)  (       )(     )(     )
    ,(     )(     )  ( ̇    ̇)- 
        ̇  (       )        (       ̇) 
        ̇       ̇ 
      ̇      ̇
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Linealización de las ecuaciones cinemáticas: 
 ̇                        
  ̇   ̇        ,(     )    (     )  (     )    (     )-    (     ) 
  ̇     ,  (                     )    (                     )-
           
            
 
  ̇     ,  (             )    (             )-
        
         
 
  ̇(         )     ,  (             )    (             )-(        ) 
  ̇                               




 ̇              
 ̇    ̇  (     )    (     )  (     )    (     ) 
  ̇    (                     )    (                     ) 
  ̇    (             )    (             ) 
  ̇                                      
 ̇                
 
 ̇                      
 ̇  
 
    
,           - 
( ̇    ̇)    (     )  (     )    (     )  (     )    (     ) 
  ̇(                     )    (                     )    (                     ) 
  ̇(             )    (             )    (             ) 
  ̇                       
 ̇                          
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13.3. Apéndice 3- Instrumentos de vuelo 
En este apéndice se lleva a cabo una breve descripción de los diferentes 
instrumentos que componen el panel de instrumentos diseñado en el simulador. 
 Anemómetro 
El anemómetro es el instrumento indicador de 
velocidad aerodinámica de la aeronave, es 
decir, la velocidad que lleva la aeronave 
respecto del viento. El anemómetro del panel de 
instrumentos del simulador expresa la velocidad 
en [kts]. 
Para medir la velocidad del helicóptero respecto 
del aire se hace uso de una sonda pitot-estática, 
que permite medir las presiones estáticas y de remanso y, a partir de 
ellas, obtener el valor de la velocidad aerodinámica del helicóptero.  
En una aeronave real el valor de la velocidad que se deduce 
directamente de la medición de la sonda pitot-estática dista del valor real 
debido a que no tiene en cuenta los efectos producidos por la posición de 
la sonda, no tiene en cuenta el efecto que crea el fuselaje en la corriente 
no perturbada, ni los efectos de compresibilidad y densidad del aire. Por 
ello el valor medido debe ser corregido considerando estos efectos. No 
obstante, estos efectos no se han considerado en el diseño del 
simulador, y por tanto se ha supuesto que el anemómetro mide 
directamente la velocidad real del helicóptero. 
 Horizonte artificial 
El horizonte artificial es el instrumento que 
indica los movimientos de cabeceo y alabeo de 
la aeronave a partir de un giróscopo. Consiste 
en una representación del horizonte y unos 
indicadores que muestran las inclinaciones de 




Fig. 67 - Anemómetro. 




El altímetro es el instrumento que mide la altitud 
a la que vuela la aeronave. Indica la altitud en 
unidades de [ft]. 
Para obtener la altitud, el altímetro mide la 
diferencia entre la presión exterior y una 
presión de referencia, que puede ser la presión 
de la atmósfera a nivel del mar (en ese caso el 
altímetro está calibrado con una presión QNH y 
proporciona la altitud respecto del nivel del mar), o la presión del 
aeropuerto de origen o destino (en ese caso está calibrado con presión 
QFE y proporciona la altura respecto del aeropuerto en cuestión). 
 Coordinador de viraje 
El coordinador de viraje es un instrumento que 
proporciona dos tipos de información 
relacionada con el movimiento lateral de la 
aeronave. Por una parte, la representación del 
avión indica la tasa de giro de la aeronave a 
partir de la medición mediante giróscopos. La 
tasa de giro normalizada es de 3[º/s], de 
manera que permite realizar un viraje de 360[º] 
en 2[min]; motivo por el cual a esta tasa de giro 
también se le llama régimen de dos minutos. 
Cuando el viraje se produce a este régimen, la representación del avión 
se inclina hasta la marca. 
Por otra parte, la bola indica si el vuelo es coordinado, o si por lo 
contrario se produce derrape o resbalamiento. Ello depende de la 
aceleración lateral de la aeronave. Si la bola está en el centro y entre las 






Fig. 69 - Altímetro. 




 Indicador de rumbo 
El indicador de rumbo es una brújula, que 







El variómetro es el instrumento encargado de mostrar la velocidad de 
ascenso o descenso. El variómetro del 
simulador muestra dicha velocidad en unidades 
de cientos de pies por minuto (la escala está 
graduada de cien en cien pies por minuto). 
La velocidad de ascenso o descenso se obtiene 
a partir de la medición de la variación de 
densidad en el exterior. 
  
Fig. 71 - Indicador de rumbo. 
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